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Приведены аэродинамические характеристики отделяемых элементов конструкций транспортных систем, 

позволяющие рассчитать траектории движения этих элементов после отделения и надежно определить размеры 
районов падения. Особое внимание уделено створкам головных обтекателей, которые представляют собой тонкие 
изогнутые оболочки, содержащие цилиндрическую, коническую и сферическую части, обладают высоким аэроди-
намическим качеством и имеют максимальные размеры районов падения. Аэродинамика тел подобных конфигу-
раций мало изучена. В работе представлены результаты математического моделирования обтекания типовой 
створки в свободно распространяемом пакете программ с открытым исходным кодом OpenFOAM. Получены аэро-
динамические характеристики модели при транс- и сверхзвуковых скоростях, проанализирована трансформация 
структур обтекания створки при изменении угла атаки и числа Маха. Показана возможность применения пакета 
OpenFOAM для расчета аэродинамических характеристик и параметров обтекания тонких оболочек. Анализ полу-
ченных результатов показал, что при сверхзвуковых скоростях набегающего потока наблюдается образование 
скачков уплотнения сложной конфигурации, взаимодействующих друг с другом, при дозвуковых скоростях 
наблюдается образование обширных областей пространственного отрыва потока. Выделены интервалы углов ата-
ки, при которых реализуются различные типы структур течений как для транс-, так и для сверхзвуковых скоростей 
набегающего потока. Изменение структуры обтекания отражается на аэродинамических характеристиках, аэроди-
намические коэффициенты створки значительно изменяются с ростом угла атаки, при всех рассмотренных скоро-
стях набегающего потока имеются два балансировочных угла атаки. Полученные результаты могут быть использо-
ваны для разработки пассивной системы стабилизации створки, которая обеспечит балансировку тела на углах 
атаки с минимальным аэродинамическим качеством и уменьшит случайные отклонения при движении относи-
тельно центра масс. 
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ВВЕДЕНИЕ 

 
В процессе полета ракет-носителей (РН) происходит сброс отработавших частей, отде-

ляются и сбрасываются блоки ступеней, переходные отсеки, створки обтекателей и т. п. 
Уменьшение районов падения отделяемых элементов на сегодняшний день представляет акту-
альную задачу в связи с интенсивным освоением территорий. По статистике пусков ракет раз-
ного класса, размеры районов падения створок обтекателей максимальны по сравнению с райо-
нами падения других отделяемых элементов [1]. Для определения траекторий движения ство-
рок обтекателей необходимо знать их аэродинамические характеристики (АДХ). 

Створки головных обтекателей (ГО) и обтекателей разгонных блоков представляют  
собой тонкие оболочки, содержащие цилиндрические, конические и сферические элементы 
(рис. 1). Анализ литературы [2–4] показал, что аэродинамика тонкостенных тел мало изучена. 
Аэродинамические характеристики этих конструкций можно получить, во-первых, эксперимен-
тально, во-вторых, с использованием инженерных методик, а также при помощи численного 
моделирования. Экспериментальное определение АДХ тонкостенных тел представляет собой 
трудную задачу в связи со сложностью крепления модели в рабочей части аэродинамической 
трубы и значительными возмущениями, вносимыми державкой. 
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Рис. 1. Возможные варианты отделяемых от ракеты-носителя элементов 

Fig. 1. Possible variants of detachable from the carrier rocket elements 
 
В настоящее время для расчета АДХ тел широко применяются различные пакеты про-

грамм, как коммерческие, так и свободно распространяемые. Результаты математического мо-
делирования могут существенно дополнить экспериментальные данные, также при использова-
нии численного моделирования появляется возможность существенного расширения диапазона 
исследуемых параметров. 

В настоящем исследовании для изучения аэродинамики тонкостенных конструкций ис-
пользовался свободно распространяемый пакет программ с открытым исходным кодом Open-
FOAM, который позволяет комбинировать различные модули [5, 6]. 

 
ПОСТАНОВКА ЗАДАЧИ 

 
Была выбрана типовая модель створки ГО, состоящая из цилиндрической и конической 

частей и имеющая сферическое затупление. Ранее авторами были получены аэродинамические 
характеристики такой створки в дозвуковом диапазоне скоростей [7]. В данной статье рассмот-
рено транс- и сверхзвуковое обтекание тела потоком с числами Маха М∞ = 0,8; 1,2 и 2,0, Рей-
нольдса Re = 2,5·106; 3,0·106 и 3,15·106 соответственно. Угол атаки α изменялся в вертикальной 
плоскости симметрии створки xOy от 0 до 360º с интервалом 30º (рис. 1). 

При расчете аэродинамических коэффициентов силы лобового сопротивления Cxa,  
подъемной силы Cya и момента тангажа mz за характерную площадь принималась площадь 
S = πd2/8 (d – внешний диаметр цилиндрической части модели), за характерный размер была 
принята длина модели L. Коэффициент момента тангажа определялся относительно центра 
масс створки. 

 
МАТЕМАТИЧЕСКОЕ МОДЕЛИРОВАНИЕ 

 
Построение расчетной сетки (рис. 2) в OpenFOAM производилось с использованием 

встроенных утилит. Внешняя область была задана в форме параллелепипеда, размеры которого 
выбирались в зависимости от числа Маха М∞. Местоположение модели внутри расчетной обла-
сти устанавливалось в зависимости от скорости набегающего потока. Внутри области проводи-
лось блочное измельчение сетки (рис. 2, а). Для М∞ = 0,8 длина, высота и ширина параллелепи-
педа составляли 20L, для М∞ = 1,2 и 2,0 длина, высота и ширина расчетной области состав-
ляли 10L. 
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б) 

 
а) в) 

Рис. 2. Фрагменты расчетной сетки в вертикальной плоскости симметрии 
Fig. 2. Computational grid sections in vertical plane symmetry 

 
Рассматривалось обтекание створки сжимаемым турбулентным потоком, использовалась 

k-omega SST модель турбулентности [8, 9]. 
Для обеспечения приемлемого качества получаемых результатов в условиях ограничен-

ности расчетных ресурсов был проведен анализ сеточной сходимости. Рассматривались пять 
вариантов расчетных сеток с количеством ячеек N = 400 тыс.; 900 тыс.; 2,3 млн; 2,5 млн и 
5 млн. В процессе анализа было выявлено, что качество расчетной сетки незначительно влияет 
на получаемые значения интегральных аэродинамических коэффициентов, но значительно вли-
яет на картину течения. 

Особенностью сетки с количеством ячеек 2,5 млн являлось наличие пристеночных приз-
матических слоев (рис. 2, б, 2, в), что позволило выдержать параметр y+ (y+ = ρ⋅Vτ⋅y/μ, где y – 

расстояние по нормали к поверхности до центра первой пристеночной ячейки, V /τ ω= τ ρ  – 

динамическая скорость, τω – напряжение трения на стенке, ρ – плотность, μ – динамическая 
вязкость) в требуемом диапазоне и корректно использовать пристеночные функции в дополне-
ние к принятой модели турбулентности [9, 10]. Кроме того, качество сетки значительно влияет 
на четкость отображения скачков уплотнения. Таким образом, для основных расчетов была вы-
брана сетка с количеством ячеек 2,5 млн, содержащая пристеночные слои. 

Каждый расчет проводился на суперкомпьютере Ломоносов с использованием 144 ядер 
и длился от 36 до 78 ч, время окончания физического процесса составляло 0,1 с. 

Результаты численного моделирования включают АДХ и картины течения, которые 
непосредственно связаны друг с другом. 

Анализ полученных результатов показал, что можно выделить несколько интервалов уг-
лов атаки, при которых реализуются различные типы структур течений. Эти структуры сложны 
как для дозвуковых, так и для сверхзвуковых скоростей набегающего потока. 

При дозвуковом обтекании со стороны выпуклой поверхности створки наблюдается за-
текание потока в ее вогнутую часть, с боковых кромок срываются и сносятся вниз по потоку 
два вихря. При сверхзвуковом обтекании и α < 150º перед створкой образуется криволинейный 
отошедший скачок уплотнения (рис. 3, а). Если 140º < α < 230º, то образуется структура с го-
ловным скачком и отрывной областью на подветренной поверхности, возможно возникновение 
скачка уплотнения, обусловленного отрывом (рис. 3, б). Сложная структура с перетеканием об-
разуется в поперечной плоскости. 

При α > 180º и сверхзвуковой скорости набегающего потока перед телом образуется го-
ловной скачок уплотнения более сложной формы, чем при обтекании со стороны выпуклой по-
верхности, створка становится плохообтекаемым телом, поэтому значения коэффициентов силы 
лобового сопротивления и подъемной силы по модулю должны быть больше, чем при обтека-
нии со стороны выпуклой поверхности. 
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С увеличением скорости набегающего потока увеличивается и интенсивность возника-
ющих скачков уплотнения, структуры течения видоизменяются. Так, при М∞ = 2,0 и α = 330º 
наблюдается образование скачка уплотнения, обусловленного изломом образующей (рис. 3, в), 
при М∞ = 1,2 за головным скачком скорость ниже звуковой и такого скачка уплотнения не  
образуется. 

 

  

а) 
 

  

б) 
 

  

в) 
Рис. 3. Поля числа Маха и давления: а – М∞ = 1,2, α = 60º; б – М∞ = 2,0, α = 150º; в – М∞ = 2,0, α = 330º 

Fig. 3. Pressure and Mach number distributions: а – М∞ = 1,2, α = 60º; б – М∞ = 2,0, α = 150º; 
в – М∞ = 2,0, α = 330º 

 
Полученные в результате расчетов АДХ представлены в виде графиков зависимостей  

на рис. 4. 
Из графиков видно, что при изменении числа Маха характер зависимостей остается 

неизменным. У створки ГО при всех рассмотренных скоростях набегающего потока имеются 
два балансировочных угла атаки αбал (рис. 4, в), при которых значения коэффициента Cya по мо-
дулю малы, а зависимости Cxa(α) при α = αбал имеют максимум, поэтому тело обладает малым 
аэродинамическим качеством (рис. 4, а, 4, б, 4, г). 
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Рис. 4. Зависимости аэродинамических коэффициентов от угла атаки: расчетные:  

 – М∞ = 0,8;  – М∞ = 1,2;  – М∞ = 2,0;  

экспериментальные:  – М∞ = 0,8;  – М∞ = 1,2;  – М∞ = 2,0 
Fig. 4.  Dependences of aerodynamic coefficients   on an angle of attack: computated:  

 – М∞ = 0,8;  – М∞ = 1,2;  – М∞ = 2,0;  

developmental:  – М∞ = 0,8;  – М∞ = 1,2;  – М∞ = 2,0 
 
Размеры районов падения створок ГО в основном определяются их аэродинамическими 

характеристиками, но дополнительное существенное влияние могут оказывать и другие возму-
щающие факторы: 

– отклонения координат и проекций вектора скорости центра масс ракеты-носителя в 
момент отделения элементов, отклонения при срабатывании системы отделения; 

– воздействие ветра на атмосферном участке полета; 
– отклонения параметров атмосферы от стандартных значений; 
– погрешности изготовления конструкции (несимметрия, деформации и т. п.). 
При наличии требований к системе управления ракеты-носителя по строгому выдержи-

ванию расчетных координат и проекций вектора скорости влияние первого фактора на разброс 
точек падения становится малым. 

Ветровое воздействие вносит существенный вклад в увеличение зон падения створок ГО. 
Степень влияния ветра зависит от отношения силы лобового сопротивления и веса тела.  
При α = αбал коэффициент Cxa имеет относительно высокие значения (рис. 4, а), что при  
балансировке створки на углах около 90 или 270º приведет к большой зоне разброса точек па-
дения. Для сокращения размеров этих зон необходимо обеспечить балансировку относительно 
такого угла атаки, при котором на всех режимах полета створки по числу М значения коэффи-
циентов Cxa и Cya близки к нулевым. Этим требованиям соответствуют малые углы атаки  
α < 10º и α ≈ 180º (рис. 4, а, 4, б). Такие меры также сокращают влияние отклонений плотности  
атмосферы. 

Влияние погрешностей изготовления конструкции на размеры зон падения створок по 
сравнению с влиянием предыдущих факторов мало, для еще большего его сокращения можно 
придать телу угловую скорость вращения относительно продольной оси симметрии. 
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ЗАКЛЮЧЕНИЕ 
 
Таким образом, на основе проведенных численных расчетов в пакете OpenFOAM были по-

лучены структуры обтекания и АДХ типовой тонкостенной створки ГО ракеты-носителя, находя-
щейся в автономном полете при транс- и сверхзвуковых скоростях. Аэродинамические характери-
стики, качество, балансировочные углы атаки существенно влияют на размеры областей падения 
отделяемых элементов. Для уменьшения районов падения необходима разработка пассивной си-
стемы стабилизации створки, которая обеспечит балансировку тела на малых углах атаки, либо 
при α ≈ 180º, и уменьшит случайные отклонения при движении относительно центра масс. 
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CALCULATION OF ROCKET NOSE 

FAIRING SHELLS AERODYNAMIC CHARACTERISTICS 
 

Vladimir T. Kalugin1, Alexander Y. Lutsenko1, Dinara K. Nazarova1 
1Bauman Moscow State Technical University (BMSTU), Moscow, Russia 

 
ABSTRACT 

 
The aerodynamic characteristics of the detachable elements of transport systems are introduced, they allow to cal-

culate the trajectories of these elements after their separation and determine the size of elements impact areas. Special con-
sideration is given to head fairing shells, containing cylindrical, conical and spherical sections. Head fairing shells have 
high lift-to-drag ratio and the widest impact areas. Aerodynamics of bodies of such configurations has been insufficiently 
studied. The paper presents the numerical results of modeling the flow around a typical head fairing shell in free flight. 
Open source OpenFOAM package is used for numerical simulation. The aerodynamic characteristics at trans- and super-
sonic velocities are obtained, flow pattern transformation with the change of the angle of attack and Mach number is ana-
lyzed. The possibility of OpenFOAM package for aerodynamic calculations of thin shells is shown. The analysis of the 
obtained results demonstrate that there are many complex shock waves interacting with each other at flow supersonic 
speeds, at subsonic speeds vast regions of flow separations are observed. The authors identify intervals of angles of attack, 
where different types of flow structures are realized, both for trans- and supersonic flow speeds. The flow pattern change 
affects the aerodynamic characteristics, the aerodynamic coefficients significantly change with increase of the angle of at-
tack. There are two trim angles of attack at all examined flow velocities. The results obtained can be used to develop a pas-
sive stabilization system for fairing shell that will balance the body at the angle of attack with minimum lift-to-drag ratio 
and will reduce random deviations. 

 
Key words: aerodynamic characteristics, thin shells, nose fairing shell, launch vehicle, numerical simulation, 

OpenFoam, supersonic flow. 
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